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Еще более универсальной может быть зависимость, в которой содержа­
ние I орючего компонента замещено соответствующим тепловыделением фа- 
кела (<2 ф = G CH4 .Ohp и л и  Gt .{Ql ) ’):
<1 ( 1  j ~ a  4
L  = n 5 0 O ,^ \ t/ мм. (5)
К  P.
Об эффективность стабилизирующих свойств струйно-стабилизатор- 
ного модуля красноречиво говорит рис.1 (б), где срывные значения WT и 
Даже при наличии сносящего воздушного потока намного превосходят 
приведенные на рис. 1 (а) аналогичные характеристики свободного забалла­
стированного диффузионного факела.
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ОСОБЕННОСТИ РАБОТЫ КАМЕРЫ СГОРАНИЯ 
В СОСТАВЕ ГТД И ГТУ
Лукачев С.В., Цыганов А.М., Ковылов Ю.Л.
Самарский государственный аэрокосмический университет, г. Самара
Камеры сгорания газотурбинных двигателей и установок отличаются 
большим разнообразием схемного и конструктивного исполнения по сравне­
нию с другими узлами двигателя, например компрессором или турбиной. С 
одной стороны, это связано со сложностью физико-химических и термогазо­
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динамических процессов, протекающих в камере сгорания, многообразием 
сфер применения газотурбинных двигателей и установок, традициями разра­
ботчиков в выборе прототипа камеры сгорания. С другой стороны, такое 
многообразие объясняется отсутствием до настоящего времени строгой л 
сравнительно простой для практического использования интегральной мате­
матической модели (теории) камеры сгорания ГТД и ГТУ, аналогичной тео­
рии лопаточных машин []].
Газотурбинные двигатели большой размерности используются в граж­
данской и военной авиации. Малоразмерные ГТД применяются на самолётах 
малой вместимости и вертолётах, а также в качестве вспомогательных сило­
вых установок. Последние являются источником сжатого воздуха, производят 
электрическую энергию на борту летательного аппарата, раскручивают ос­
новные двигатели во время запуска. Малоразмерные двигатели устанавлива­
ются на беспилотные летательные аппараты, большегрузные автомобили 
специального назначения, танки, морские суда. В отдельную группу выделя­
ются так называемые микро ГТД, предназначенные для воздушных мишеней, 
миниатюрных самолётов и летательных аппаратов специального назначения.
До 90% авиапроизводных ГТУ работает в РАО Газпром, перекачивая 
природный газ. Меньшая их часть вырабатывает электрическую и тепловую 
энергию в РАО Ю С  для погашения пиковых нагрузок, либо используется в 
качестве аварийных энергоузлов. Предполагается также их широкое исполь­
зование для теплоэлектроснабжения населённых пунктов, удалённых от ма­
гистральных сетей.
Большое разнообразие в сферах применения ГТД и ГТУ должно оказы­
вать влияние на организацию рабочего процесса в камере сгорания через вы­
бор приоритетных требований, обеспечивающих эффективность, надёжность 
и эколоппшость её работы. Однако и а этих условиях можно представить 
универсальную, гипотетическую схему камеры сгорания, включающую в себя 
обязательные элементы, а также сформулировать требования универсального 
технического задания на её проектирование. Отличия в численных значениях 
связаны с назначением двигателя или установки, режимом работы, а также со 




!. Расход воздуха через камеру сгорания: G, = 0,1. .630 кг/с. Меньшие 
значения относятся к микроГТД. Ge = 50... 100 кг/с - характерные значения 
расхода для больших ГТД и авиапроизводных ГТУ Современные мощные 
стационарные ГТУ типа ГТЭ-350 мощностью 160 МВт имеют расход воздуха 
630 кг/с. Подробнее расходные характеристики ГТУ в зависимости от степе­
ни сжа1ия воздуха ь компрессоре ,т* для максимального режима представле­
ны на рис 1. Они получены путём обработки статистических данных, приве­
денных в работе [2 ]. Условно можно выделить три кривые, связанные с ма­
лой, средней и большой пропускной способностью камеры сгорания.
2. Давление воздуха на входе в камеру сгорания: Р*= 0,5...3,5 МПа. Су­
ществует очевидная связь: Р#= Лу-Рц, где Ри - атмосферное давление.
3. Температура воздуха на входе в камеру сгорания: Гк* < 5 0 0 .600К 
для малоразмерных двигателей. Тк*= 8Q0...900K - характерна для современ­
ных больших ГТД и мощных ГТУ. Осреднённая статистическая зависимость 
этой температуры от степени сжатия воздуха в компрессоре (л'к ) для макси­
мального режима представлена на рис.2. Этой зависимостью можно пользо­
ваться при выполнении приближённых расчётов в случае отсутствия необхо­
димых данных. В ближайшей перспективе возможно повышение температу­





Рис 1 Расход воздуха через камеры сгорания 
ГТУ на максимальном режиме.
1- авиапроизводные ГТУ \У <30М В т;
2- зарубежные ГТУ W51 70...270 МВт,
3- отечественные и зарубежные 





Рис. 2. Взаимосвязь между степенью 
сжатия воздуха в компрессоре 
и температурой воздуха на 
входе в камеру сгорания
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При этом п'к будет превышать значение 40...50. Для потребителя в общем 
случае неважно за счёт компрессора или камеры сгорания повышается эн­
тальпия рабочего тела, однако соотношение температур на выходе из этих 
узлов имеет оптимальное значение и существенным образом влияет на общий 
КПД двигателя.
4. Приведенная скорость воздуха на входе в камеру сгорания. Хх< 
-'0,15.„0,25 - для малоразмерных ГТД. Л* = 0,28...0,33- сложившийся уровень
для авиационных ГТД гражданского назначения. Д* > 0,3...0,4 -имеет место в 
камерах сгорания ГТД военного назначения и авиадвигателях первых поко­
лений. При заданной площади на входе в камеру сгорания Fp, а также извест­
ных Gb, Рк , Т'к находится газодинамическая функция расхода q fX J  = 
(G„-V7£) /  (0,0404- Р'к -Fx\  а по ней и само значение Д* [3].
5. Коэффициент сохранения давления торможения. а'г = Р'Г!Р^ = 0,95 - 
среднее значение для большинства ГТД и ГТУ. оу® 0,97 встречается приме­
нительно к некоторым камерам сгорания стационарных ГТУ. оу® 0,90 было 
характерным значением для двигателей первых поколений, а также имеет ме­
сто в камерах сгорания некоторых “скоростных” двигателей военного назна­
чения.
При построении характеристики камеры сгорания по аналогии с турби­
ной и реактивным соплом вместо коэффициента сохранения давления тор­
можения • <т'г  удобнее пользоваться обратной величиной
л ;=  1 / а * =  /> ;/? ; , (1)
называемой степенью расширения газа в камере сгорания. Удобство заклю­
чается в том, что с увеличением к'г  увеличивается расход рабочего тела и его 
ускорение /А*.. Соотношения между характерными значениями а'г , к'г . и 
потерями давления торможения 5'г = (1- а'г )-300% приведены в таблице -1.
Таблица 1
а"г 0,970 0,950 0,930 0 ,900
К г 1,031 1,053 1,075 1,111
8 г ,  % 3 5 7 10
Потери давления торможения в камере сгорания являются одной из 
важнейших величин, харакгеризуощих работу камеры сгорания и двигателя в
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целом, так как её увеличение приводит к увеличению удельного расхода топ­
лива Однако снижение 8 Г имеет свой предел, ниже которого практически 
невозможно организовать качественное перемешивание топлива с воздухом и
как следствие обеспечить полное 
иъп i ui.uii'iDti с зтизккт со­
держанием токсичных оксида угле- 
рода (СО), несгоревших углеводо­
родов (СН), канцерогенного 
бенз(а)оирена (БЛ) в выхлопных 
газах. Коэффициент потерь давле­
ния торможения в камере сгорания 
<у‘г  имеет физический смысл газо­
динамического КПД камеры сгора­
ния (см. рис. 3).
7. Род и свойства топлива. Приме­
нительно к ГТД и ГТУ наи­
большее распространение полу­
чили авиакеросин, природный 
газ, дизельное топливо. Обсуж­
дается вопрос о применении 
жидкого водорода, сжиженного природного газа, мазута, каменноугольной 
пыли. В расчётах необходимо в первую очередь знать значения теплотвор­
ной способности топлива #„  и стехиометрического коэффициента L„, см. 
табл. 2.
Таблица 2
Топливо Авиакеросин 1 Природный I Дизельное
газ ТОПЛИВО
Ни, Дж/кг -\(G 43,1 47,1 42,8
и 14,78 : v
7. Расход топлива, Gm. Он изменяется в широких пределах. Важно со­
кратить массу расходуемого т о п л и в а  за полёт на единицу полезной н агр у зк и . 
К о э ф ф и ц и е н т  и зб ы тк а  воздуха в камере сгорания:






Рис. 3. Потери давления торможения в 
камерах, сгорания авиационного 
типа (газодинамический КПД 
камеры сгорания):
1-камера сгорания МГТД,
2-отсек камеры сгорания “НК”;
3-ПС-90А; 4-CF6-50
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Для современного авиационного ГТД он увеличивается с 2,5...3,0 на 
взлётном режиме до 6,0. 7,0 на режиме малого газа. В этом случае, во избе­
жание срыва пламени, коэффициент избытка воздуха в зоне горения не дол­
жен выходить за концентрационные пределы распространения пламени (ах. ~~ 
0,5...2,0) ; поддерживаться: больше 0,7 для минимизации дымления (SN) и 
выброса канцерогенных веществ; около 1,0 для минимизации выброса оксида 
углерода и несгоревших углеводородов, а также обеспечения максимальной 
теплонаггряжённости камеры сгорания, равным 1,2...1,5 - для снижения вы­
бросов оксидов азота. Понятно, что выдержать все условия одновременно не 
представляется возможным.
Относительная располагаемая тепловая мощность камеры сгорания оп­
ределяется следующим образом:
Мж = (H„ G J /(C p.a- T ‘K G,J . (2)
Здесь Ср в - теплоёмкость воздуха на входе в камеру сгорания.
Из анализа статистических данных следует, что оптимальное значение 
N zx-l (См. рис. 4). Это означает, что прирост ы тепловой мощности рабочего 
тела в камере сгорания и компрессоре сравнимы. Критерий подобия N  ж яв­
ляется замыкающим и обобщающим в цепочке показателей, связанных с рас­
ходом топлива G„, —> су —> N гк.
8. Осреднённое значение температуры газа на выходе из камеры сгора­
ния (перед сопловым аппаратом первой ступени турбины). Это ключевая ве­
личина как для камеры сгорания, так и для двигателя в целом. С увеличением 
Т ’Г растёт КПД двигателя. Для неохлавдаемых турбин обычно Т'г < 1200 К. 
Т'к =1600... 1800 К- в современных ГТД и ГТУ с охлаждаемой воздухом тур­
биной. Меньшие значения связывают с приемлемым уровнем выброса окси­
дов азота. Большие- реализуются в авиадвигателях военного назначения, на­
пример в ТРДДФ М88-2 французской фирмы SNEKMA. Величину Т1 очень 
трудно рассчитать с приемлемой точностью, а тем более определить экспе­
риментально во всём диапазоне рабочих и переходных режимов. Основные 
причины: вцсокий уровень температуры газа и тепловых потоков, а также 
большая неравномерность поля температуры.
По аналогии с компрессором степень подогрева газа в камере сгорания 
определяется следующим отношением:
в-г *  Т'г / Г к  (3)
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Для идеальной камеры сгорания оптимальное значение в ‘г л  2. Это обг­
оняется тем, что относительное количество теплоты, подведённое в камере 
сгорания определяется как в'г - 1 = ] и совпадает с оптимальным значением 
N,K-- 1. На рис. 4 показано соотношение между Т ’г и Т ‘к относительно опти­
мального значения 0'г = 2 для зарубежных авиационных П  Д [4] и ГТУ [2]. 
В обоих с.т.'чаях наблюдается тенденция снижения в'г до 1,86...1,88 при Т'к=
800...850К. И только мощные стационарные ГТУ (IV = 70..,270МВт) планиру­
емся оснастить камерами сгорания с в'г я  2,26, что должно привести к слож­






Рис. 4. Взаимосвязь между температурой торможения на выходе из компрессора 
и камеры сгорания: 
а) - иностранные ГТД; б) - стационарные ГТУ;
1 - ГТУ W~ 70,. 270 МВт, 2- авиапроизводные ГТУ W= 25...30 МВт
них веществ (кроме оксидов азота) в камерах сгорания традиционной схемы. 
Следует заметить, что аналогичная тенденция наблюдается и применительно
к малоразмерным П  Д.
9 Полнота сгорания топлива (тепловой КПД камеры сгорания). Со­
гласно [5]
= (4) 
здесь О = Км-Кс в'г - 1 - относительная реализованная энергия в камере сго­
рания’ К„ = / + G JG , - коэффициент изменения расхода газа в камере сгора­
ния’ К  — С  С  I • коэффициент изменения теплоёмкости газа в камере сго­
рания. Вся область рабочих и переходных режимов любой камеры сгорания
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расположена в секторе между двумя лучами (см рис. 5): >]г =1 - идеальная 
камера сгорания и цг = 0,75 - режимы срыва пламени. Внутри сектора распо­
ложены: //,,> 0,8 - режимы запуска, цг> 0,95.. 0,98 - режимы малого газа; ц, >  
0,98.. 0,99 - крейсерские и взлётный режимы.
Рассмотрим два основных варианта использования номограммы, приве­
денной на рис. 5.
1) Выполненная камера сгорания работает в составе двигателя. По ре­
зультатам испытаний определяются Т'к , <7т , Т'г . По ним рассчитываются 
критерии подобия и Л7Ж, а на их пересечении находится точка с одним 
значением т/,.
2) Для проектируемой 
камеры сгорания считаются 
заданными Т ’г и т\г При этом 
компрессор выдаёт параметры 
G„ и 7Д. Рассчитывается при­
ближённое значение критерия 
Qzk (так как неизвестно точное 
значение Gm). Пересечение 
и т]г даёт значение критерия 
Мгк, а по нему находится рас­
ход топлива Gm. По известному 
значеишо Gm уточняется кри­
терий Огк и находится новое 
более точное значение Gm, ко­
торое и обеспечивает заданный 
уровень температуры газа на 
выходе из камеры сгорания.
Возможны и другие комбинации результатом которых является поиск, 
уточнение одной из неизвестных величин, характеризующих работу камеры 
сгорания.
Ю.Теплонапряжённость камеры сгорания:
Q w  =  (Gm НиПг)1 (УЖР'К) > 500...700 1/с.
При этом время пребывания газа в камере сгорания, рассчитанное по пара­
метрам воздуха на входе:
гк.
ш
Рис. 5. Номограмма для определения полноты 
сгорания топлива (тепловой КПД 
камеры сгорания):
1 ,2  - Л, =  1,00...0,99; 3 -7 fc = 0 ,9 8 ;
T - r j ,  =  0,80; 5  -  г} г =  0,75
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г* =_(УЖР'К) !  (R„ T'KGe)<  7...10МС.
Здесь Re - газовая постоянная; Уж - объём жаровой трубы. Он изменяется в 
широких пределах: Уж = 0,02 . 0,3 м3 Выбор объёма (длины жаровой трубы) 
является определяющим при выполнении требования по Qî p.
ТРЕБОВАНИЯ ПО НАДЁЖНОСТИ
11. Ресурс камеры сгорания.
Ориентировочные значения для некоторых типов двигателей и устано­
вок можно представить в следующем виде:
до 100.000 часов - ГТУ для РАО Газпром и РАО ЕЭ С ;'
до 10.000 часов - двигатели для гражданской авиации;
до 1000 часов - двигатели для военной (например, истребительной) 
авиации.
12. Максимально допустимая температура стенки жаровой трубы, на­
пример Та„ < 1273 К. Это требование связано с ресурсом камеры.
13. Отсутствие заметных отложений кокса и нагара на стенках жаровой 
трубы, форсунках и горелках. Это требование также связано и с ресурсом ка­
меры сгорания.
14. Надёжность запуска двигателя. Для авиационных ГТД важен высот­
ный запуск до Н  >3...6...11...18 км в зависимости от назначения двигателя. 
Существует качественная связь между характеристикой камеры сгорания по 
запуску и срыву пламени.
15. Надёжный запас по срыву пламени в богатой топливом (аг <1) и 
бедной (а г >1) области работы камеры сгорания. В зависимости от назначе­
ния двигателя или его поколения 0,5.. . 2 . ..6...9...30 и более. Следует 
учитывать, что а  = 0,5...2 - осреднённые концентрационные пределы горения 
для большинства применяемых углеводородных топлив, которые совпадают с 
пределами существования пламени в подавляющем большинстве исследо­
ванные вихревых горелок, включая двухконтурные по воздуху. Это утвер-
- ждение справедливо вблизи а'Г = 0,95.
16. Заданный радиальный профиль температуры газа в выходном сече­
нии камеры сгорания, а также заданная неравномерность температурного по­
ля как в окружном, так и в радиальном направлении:
вф = в ,  + вн = 1,05... 1,20.
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ТРЕБОВАНИЯ ПО ЭКОЛОГИЧНОСТИ
17. Концентрация оксидов азота в продуктах сгорания. Так для ГТУ 
CNOl < 200...150. .75...50 мг/нм3. Большие значения относятся к находящимся 
и эксплуатации, меньшие - к перспективным разработкам
18. Концентрация оксида углерода. Для некоторых ГТУ Ссо <
300..ТС0...50
19. Концентрация несгоревших углеводородов. В настоящее время не 
нормируется для ГТУ.
20. Концентрация канцерогенного бенз(а)пирена. Также не нормирует­
ся. Однако существуют жёсткие нормы на его концентрацию в атмосферном 
воздухе и воздухе рабочей зоны. СГАУ совместно с ЦИАМ разработан про­
ект отраслевого стандарта “по отбору проб отработавшего газа при оценке 
канцерогенной активности выхлопа авиационных двигателей”. Прогнозиру­
ется обострение проблемы в связи с массовым использованием конвертиро­
ванных авиационных двигателей наземного применения в городской черте. 
Лучшие варианты отечественных ГТД и ГТУ имеют индекс эмиссии 
бенз(а)пирена на максимальном режиме Е 1бп ~  25 мкг/кг-топл. [6].
21. Дымление выхлопных газов. Для авиационных ГТД число дымности 
SN < 20- границы видимого дымления.
22. В последнее время обсуждается вопрос об ограничении валового 
выброса в атмосферу с продуктами сгорания ГТД и ГТУ углекислого газа. 
Это связано с предполагаемым влиянием С 0 2 на изменение климата на Зем­
ле.
Большое число требований, предъявляемых к организации рабочего 
процесса в камере сгорания, замедляет процесс создания изделия,, удовлетво­
ряющего всем им одновременно. Теоретически существует несколько вари­
антов решения данной задачи. Это представление всех требований в едином 
поле, называемом условно обобщённой интегральной характеристикой каме­
ры сгорания. Возможна свёртка требований технического задания в несколь­
ко критериев (в пределе по одному критерию в каждом'блоке). Установление 
корреляционных связей между отдельными показателями, например полно­
той сгорания топлива и содержанием вредных веществ в отраоотавших газах, 
также позволяет формально сократить число требований.
В СГАУ разработано несколько вариантов характеристики камеры его-
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рания [5,7,8], включающей в себя изолинии полноты сгорания топлива, ко­
эффициента избытка воздуха, приведенной скорости воздуха на входе, а так­
же линии, ограничивающие поле характеристики, например граница срыва 
пламени, линия максимального значения температуры газа на выходе из ка­
меры сгорания (см. рис. 6). Получить такую характеристику эксперименталь­
ным путём сложно и трудоёмко даже в модельных условиях. В литературе 
о тсу тств у ю т н е о б х о д и м ы е  д а н н ы е  д л я  п о стр о ен и я  х а р ак т ер и с т и к и  во всём 
поле. В лучшем случае возможно нанесение линии рабочих режимов по стан­
д а р тн о м у  взлётно-посадочному циклу или прогноз её расположения из анали­
за тенденций развитая параметров камер сгорания. На рис.7 показано не­
сколько таких линий для ГТД и ГТУ различного назначения от взлётного 
(максимального) до режима малого газа. Базовыми являются линии 1 и 2, со­
ответственно для экспериментального двигателя Е3 и ПС-90А. Они практиче­
ски совпадают. Если в перспективном двигателе для гражданской авиации 
оставить режим малого газа без изменения, повысить степень сжатия в ком­
прессоре до уровня Т'к = 1000К, повысить Т~ до I800K (с целью снижения 
удельного расхода топлива), то линия рабочих режимов 2 превратится в точку 
(см. 3 на рис.7). Перспективная ГТУ с параметрами камеры сгорания: Т'к = 
1000 К; Т'г  = 1600 К (последнее значение связано с обеспечением низких вы-
. i p  О J 0 5 *  1 1 0  Г г *
Рис. 6. Характеристика камеры сгорания малоразмерного 
ГТД при испытании в стендовых условиях:
Рк*= 0,1 МПа; Тк*=425 К
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бросов оксидов азота) имеет “перевёрнутую” на 180 градусов линию рабочих 
режимов 4. Другими словами степень подогрева газа на максимальном режи­
ме намного меньше, чем на режиме малого газа.
Камера сгорания современного малоразмерного ГТД авиационного типа 
имеет более протяжённую линию рабочих режимов 5. Зги связано с высокой 
степенью подогрева газа в камере сгорания на взлётном режиме, которая в 
пределе для неохлаждаемых турбин с Гг = 12иОК и “плохим компрессором с 
Т'к = 500К может повыситься до 9"г  — 2,4.
Ещё более протяжённую линию 6 может иметь камера сгорания пер­
спективного ГТД военного назначения (например истребителя). Из-за неже­
лания делать тяжёлым компрессор допустим, что назначается Т"к = 700К, а 
Т'г  сохраняется на очень высоком уровне, равным 1800К.
Опираясь на рис. 6, 
трудно прогнозировать вы­
сокое значение полноты 
сгорания топлива и низкий 
уровень дымления выхлоп­
ных газов (актуально для 
военных самолётов) во 
всём диапазоне рабочих 
режимов в камере сгорания 
традиционной схемы. Свою 
нишу в поле характеристи­
ки заняли камеры сгорания 
малоразмерных автомо­
бильных ГТД. Она харак­
теризуется низкой степе­
нью подогрева газа во всём 
диапазоне работы и боль­
шей протяжённостью ли­
нии для автоГТД с регене­
рацией теплоты (необхо­
димо сравнить линии 8 и 9 
на рис.7). Смещение линий 
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Рис. 7. Линин рабочих режимов камер сгорания ГТД 
и ГТУ различного назначения:
1 - ГТД Е3; 2- Перспектив ГВФ,
3 - Перспектив. ГТУ; 4- Авиац. малоразмерный ГТД;
5 - Перспектив. ВВС; б-А вто ГТД ГАЗ-99;
7 - Авто ГТД с регенерацией теплоты GT-309
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вправо относительно вертикали л]- = 1,05 (потери давления торможения в 
большинстве выполненных камер сгорания составляют 5 %) означает, что 
теоретически целесообразно конструирование камеры сгорания для ГТУ и 
автомобильного ГТД с гидравлическими потерями около 3 %, а камеры его-
Г',Т П  7  -а 1А 0/1 р о л л а  о и ь п п ш  и  t а w j v  /с».
В заключении следует заметить, что обобщённое представление резуль­
татов раосяы гчаь^ры сго р д тт  Г~ * ,Ц и * То лозволяст наглядно демонстриро­
вать особенности её работы в составе двигателя или установки.
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